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研究の概要と本報告書の内容
近年､民間の超音速輸送機(SST)の分野では､小型超音
速旅客機や超音速ビジネスジェット(SSBJ)の開発計画が
世界的に注目されている｡米国では､エアリオン社やsAI社
などが開発計画を打ち出し､ 2012-13年の市場投入を目指し
=▲
ている｡欧州では､仏国ダッソ一社を中心にHISACと呼ばれ
るSSBJ開発計画が進められている｡我が国でも､第3期科学
技術基本計画l)の分野別推進戦略においてソニックブームの
図1.エアリオンSSBJ
( http ://www. aerionco rp. com
/info_downloads.html)
低減が掲げられおり､これに対応して文部科学省では｢次世
代超音速機技術の研究開発｣が重点的に進めるべき研究開発として取り上げられ2)､
宇宙航空研究開発機構(JAXA)において2012年までにソニックブームを半減する機
体設計技術の実証を行う｢静粛超音速研究機の研究開発｣が検討されている3)0 2005
年10月には､日本航空宇宙学会において研究代表者を主査とするサイレント超音速旅
客機研究会が発足し､組織を横断してオール日本で超音速機の研究開発に取り組む体
制が整いつつある｡
一方､ 2005年には､米国におけるSST開発の歴史をまとめた､ High-Speed Dreams:
NASA and the Technopolitics of Supersonic Transportation, 1945-1999 (Erik M. Co
nway著)という本4)が出版された｡この本では､ SST実用化の最大の壁は､航続距離や
燃費の悪さという技術問題ではなく､社会に受け入れられなかった掻音問題にあるこ
とを指摘している｡また､ 1990年代における米国におけるSST開発失敗の一因は､短
期的な実用化を求めて､プロジェクトの初期で保守的な空力形状に固定してしまった
ことにあると論じている｡現在の研究開発プロジェクトは､ ′1､型機やビジネスジェッ
トで超音速飛行を行うという点で､まさに小型化により騒音問題を解決することが主
眼となっており､この本の主張に沿っている｡しかし､大型旅客機としてSSTが成立
するための技術革新は十分ではない｡革新的な空力形状の例として斜め翼が知られて
いるが､米国では今年2006年春にDARPAで斜め翼の無
人飛行実証計画が立ち上がり､ 2011年の飛行実証を目
指している5)oこうした背景より､我が国でもJAXAの　　　､一㌧
｢静粛超音速研究機の研究開発｣と並行して､より革　てこ了一読二,症′.. r-～
新的な超音速飛行技術の実証が望まれる｡　　　　　図2･ T)ARPA斜め重機概鯛
本報告書は上記のプロジェクトに先立ち2003-2006年度に科学研究費補助金基盤研
究(A)(2)研究番号: 15206091 ｢サイレント超音速飛行実現のための実験･計算融合研
究｣で実施した研究成果をまとめたものである｡特にサイレント(静粛)超音速という
言葉は､その後のNASAやJAXAのプロジェクト名に利用されており､この研究の先駆
性が裏付けられている｡本研究の2年目には､東北大学21世紀coEプログラム｢流動ダ
イナミクス国際研究教育拠点｣で招聴した楠瀬博士の協力も得て､超音速複葉翼理論
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を提案することができた6)｡この
理論は､古典的なブ-ゼマン翼の
概念を応用して2枚の翼を用いて　空の禦
衝撃波を干渉させることで､造波
抵抗を低減しつつソニックブーム
を根本的に削減することを目指し
ており､大型のSSTにも応用可能
-二二二==-
空気の流れV~
L_A
_`二二二二===コ.-
図3･線形理論に基づくプ-ゼマン翼のコンセプト(左:通常
の翼､右:複葉による衝撃波の干渉)
な革新的空力形状のコンセプトで
ある｡
超音速複葉翼理論は､ 1930年代のプ-ゼマンに始まり､ 1950年代頃までは米国でも
風洞試験が行われるなど､一定の興味がもたれてきた｡しかし､ 1960年代にはコンコ
ルドの実用化の気運が高まる中､国家プロジェクトとしてSSTの空カコンセプトがデ
ルタ翼に固定され､次第に顧みられなくなった｡本報告書に示される超音速複葉翼理論
は､温故知新と実験･数値流体力学による新しい設計技術の組み合わせで､新しい学術
的可能性を探ったきわめて独創的な研究成果である｡
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1-1近年の航空機開発における動向
現在世界では多種多様な航空機が開発されている1.これは利用者ニーズの多様化を意
味している･航空機メーカはニーズを的確に分析して市場を差別化し,分析結果をもとに供
給する新たな製品計画を立てる.同時に有利な販売経路を選び,販売促進努力を重ねるこ
とで需要の増加及び新たな市場開発を図ることになる.これら企業活動は航空機メーカに
限るものではなく,他業種での企業活動と全く同じだということを改めそ認識させられる.
では航空業界における市場の差別化とはどのようにして行うものなのか.その答えは,現
在開発され市場に投入されていく航空機の種類や特徴から判断することができる.航空機
製造のトップメーカであるアメリカBOEING社2とヨーロッパAIRBUS社3,この両社の開発する
航空機に注目すると市場をどのようにして差別化しているか明確になってくる.例えば,
BOEING社が2008年就航を予定している787型機,それに対抗してAIRBUS社が201 0年就
航を目指すA350型機は共に"経済性の向上"を特徴に市場を差別化し,その市場の中で
競争を繰り広げている.またAIRBUS社が2007年就航予定としているA380型機,それに対
抗してBOErNG社が開発している747-8型機は共に-輸送力の増加"を特徴とした市場の
差別化を行い,その中で自社製晶のシェア拡大につとめているわけである.市場情勢を呪
んだ生き残りをかけた航空機開発がなされており,そこには明確な市場の差別化が見て取
れる.
他に"柔軟性"という差別化も存在する. BOMBARDIER社4に代表されるリージョナル
ジェット機は通常の大型旅客機に比べ,効率良く柔軟に目的地に到達することができる.小
型旅客機という利点を最大に活かした差別化であり,今後の航空予測においてもハブ&ス
ポーク型ではニーズに対応できない都市間の移動に大きく役立つものと考えられる1.
しかし例に挙げた"経済性の向上''あるいは"輸送力の増加,,といったある程度成熟し
た技術では,今後明確な差別化を続けることは難しい.特にトップメーカではなく市場-の
参入を試みるメーカにとっては,差別化できる航空機を開発すること自体が困難であるとい
える･日本を始め新たな航空機メーカが進出するためには,高い技術力が必要な上に市場
の差別化をいかにうまく行うかが益々大きな課題となるであろう.
1-2新たなニッチ
航空市場の差別化は,航空市場における"ニッチ"の探索と大きく関係している5. -ニッ
チ(niche) ''とは,もとは像や花瓶などを置く壁のくぼみのことを意味し,そこから派生して
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"最適な場所"という意味を持つようになった.ニッチは特定の用途や目的に特化したもの
であり,一般企業にとってはニッチを探し当てることは自社の得意市場の獲得を意味するわ
けである･またそのニッチが市場の主流になることもあり得る.ニッチは所詮ニッチであるが,
L-の割にニーズが高いものが必ずあり,航空機市場においても新たなニッチを探り,市場を
差別化していく必要がある.
航空市場に残されたニッチとは何か.その1つと考えられるのが･届速化"により差別化
される市場である･ 2003年超音速旅客機Concorde6 (Fig. 1.1)が営業飛行を終え,超音速
旅客機が運航していない状況が続いている.超音速旅客機が実現すれば,長距離路線の
利用者は最大の苦痛である長時間飛行から解放され,また時間価値の増大に伴う時間短
縮による誘発効果は巨大な市場を創造し,今後予測される航空輸送需要のさらなる増大に
も十分対応できると考えられる･しかし現在このニッチにあてはまる航空機は就航しておらず,
非常に魅力ある市場が残されているといえる.
Fig. I.1超音速旅客機concorde6
1-3超音速旅客機開発の背景
超音速旅客機(SST)開発の歴史は古い. 1969年に初飛行を成功させたConcordeは,
イギリス･フランスの共同開発による世界初の超音速旅客機であった.その飛行速度はマッ
ハ数2･0と現在主流となる遷音速旅客機の約2倍以上である7･8.当時の時間価値からして
もConcordeの就航機数は順調に増加するものと思われた.しかし先に運航が開始されてい
たアメリカBOErNG社の747型機の影響や, 1970年代の2度にわたり起るオイルショックの
影響を受け,航空会社からキャンセルが相次いだ.また運航を開始した後もConc｡.deの経
済性の悪さや,ソニックブームによる騒音問題等が問題視され,就航機数はほとんど増加し
なかった.
2000年7月25日AIRFRANCE機がパリのシャルル･ド･ゴール空港を離陸直後に墜落･
炎上し,地上で巻き込まれた犠牲者を含め114人が死亡するという大惨事が発生した9.こ
の事故を機にConcordeの老朽化が指摘され, 2003年10月24日に最後の営業飛行を終
え,後継機の登場を待たずに超音速旅客機は姿を消した.
_　ワ　_
超音速旅客機concordeは商業的に成功したとは言　がたい.しかし航空史がようやく
100年を越えた現在,その内30年間もの間超音速飛行を続けてきたことは賞賛すべき偉業
である.また30年間に及ぶ飛行から,今後超音速旅客機を開発するにあたり十分な知識と
技術を我々に与えてくれた.この事実は,近い将来超音速旅客機が実現することを期待さ
せるものである.
Concordeが就航を終えた後も主流となっている遷音速旅客機とスピードによる差別化を
試みるため,新たな超音速旅客機の研究･開発は行われている. 2003年BOEING社は音
速旅客機ソニッククルーザーの開発に着手し,巡航マッハ数0.95-0.98というスピードの差
別化を試みた.しかし現在この計画は凍結されたままとなっている.
欧州ではConcordeの後継機となる超音速旅客機の開発-の動きが活発になってきてい
る･ 2005年6月に仏航空宇宙工業会(GIFAS)と日本航空宇宙工業会(SJAC)が超音速
旅客機の共同研究で合意した10.今後3年間に機体仕様･耐熱複合材･エンジン騒音対策
等について研究を行っていく.またビジネス用としてマッハ数1.6-1.8で10人乗り程度の小
型超音速旅客機(SSBJ)の開発も欧米で共に盛んに行われている11-13
このような超音速機実現-向けた世界動向は,高速化による航空市場のニッチの存在を
明示しており,また開拓されるであろう新たな市場の魅力を示すものである.その一方で,未
だ超音速旅客機が実現していない背景には克服すべき技術的課題があり,我々はその解
決策の構築に挑戦していく必要がある.
1-4技術的な課題
新たな超音速旅客機を実現させるためには,克服すべき3つの課題が考えられる.まず
環境適合性を考慮したエンジン開発,次に燃費･運航費･保守費等を含む経済性の向上,
最後にソニックブーム14による騒音問題の克服である.とりわけソニックブームによる騒音問
題は超音速旅客機実現-のボトルネックであり,約30年にわたり運航していたConcordeも
この間題に苦しみ,居住地である陸上付近沿岸から35海里までは亜音速での飛行に制限
された. "高速化''を売りにした超音速飛行機であったが,実際に超音速が可能である区域
は非常に限られたものとなってしまった9. Fig. 1.2はソニックブームの影響範囲を図式的に
表しており,地上の広範囲にブームが広がる様子がわかる15.またFig. 1.3には実際のロン
ドン,パリ-の飛行経路を示しており,白い帯状部分はソニックブームがカーペット状におよ
ぶ範囲を示している.このようにソニックブームは非常に広範囲に及ぶ現象であり,その騒
音問題はスウェーデンの航空学研究所教授のボー･ルンドベルグ教授により超音速飛行批
判の目玉にされるようになった.ニッチの存在がすでに認識されているにもかかわらず,未
だConcordeに次ぐ新たな超音速旅客機が実現していない原因は,ソニックブーム問題が解
決できずにいるからであるといえる.
ソニックブームによる騒音問題は超音速機に固有の問題である16, 17.ソニックブームとは
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超音速で飛行する航空機の各部から発生した衝撃波が,大気中を伝播する間に整理統合
され,地上においてFig. 1.4のようにN波として観測され,その急激な圧力変動に伴って2
つの強い爆発音が起る現象である.地上で観測されるソニックブームの強度は一般にFig.
1.5のようにN波の立ち上がりの最大圧力上昇量(Peak pressure level)と立ち上がり時間
(Rise time),持続時間(Duration time)などで評価される･超音速旅客機Concordeのソニ
ックブーム強度は,最大圧力上昇量でおよそ2-3 psP8 (psFlb/ft2)であり,その昔は近くで
′
起る落雷に相当するといわれており,新たな超音速旅客機実現の際にはソニックブーム強
塵をo.3 psr以下に抑えることが必要とされている19.
現在ソニックブーム低減の基本的な考え方のひとつに,機首を鈍頭にして強い衝撃波を
発生させる方法が考えられる14,20.先端の鋭い飛行機では発生する衝撃波は弱いが,衝撃
波の合併により遠方場でより強い衝撃波を生ずることになる.これに対して先端の鈍い飛行
機では衝撃波に続く膨張波との干渉により,遠方場では減衰によって衝撃波は弱まることに
なる.これにより地上で観測される圧力波形を一般のN波ではなく, Fig. 1.6のような低ブー
ムと呼ばれる波形にすることができる.同様に機体形状を最適化することで低ブーム波形を
実現する研究も行われている21.
また欧米では小型の超音速ビジネスジェット(SSBJ)の実現を目指し研究開発が行われ
ている.これは機体自体を小型化させることで発生する衝撃波の規模を小さくし,ソニックブ
ームの低減を図るものである.ソニックブーム問題の現段階での回避策としては妥当だが,
そのままConcordeクラスの大型超音速旅客機にスケールアップ可能な技術ではなく,騒音
問題の抜本的な解決方法は確立されていないといえる.言い換えれば,もしソニックブーム
の解決法が構築できれば,超音速旅客機実現の扉を開くことになるわけである.
Fig. 1.2ソニックブームの影響範囲15　　　　Fig･ 1･3 Concorde飛行経路9
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Fig. 1.4伝播にともなう圧力波形の変化14(左図)
Fig. 1.5 N型圧力波形16(右図)
FWT叩Tm
Fig. 1.6低ブーム圧力波形16
1-5複葉巽というコンセプト
本研究は複葉翼を用いて衝撃波を相殺し,地上に到達するソニックブームを根本的に削
減するという,全く新しい超音速飛行における騒音問題の解決法を提案するものである22, 23
このコンセプトは超音速における薄翼理論24に基づく二枚平板とBusemam複葉翼のメリット
を活かし,超音速飛行におけるソニックブームを削減するというものである.
超音速飛行におけるソニックブーム低減法として,例えばDardenの方法18,25を用いた低
ブーム設計法がある.この方法は, F関数26をいくつかのパラメータを用いて表し,目標とす
る圧力波形を実現する様にそれらのパラメータを決定することで,そのF関数に対応する等
価軸対称物体を求める方法である.これにより最適等価断面積分布を超音速機体に適用し,
低ブーム最適分布に近づけるわけである.これは地上に到達する強い圧力波形であるN波
形を崩していくことでソニックブームを低減するという手法である.しかし現在のところ同時に
機体サイズも小さくしない限り,人に不快感を与えない基準値である0.3 psf以下は実現で
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きていない.本研究は地上に到達する波形を最適低ブーム波形-変形させることで低ブー
ムを実現するのではなく,根本的に超音速で発生する衝撃波を削減することで,低ブーム
を実現する.
116本研究の目的
本研究ではBusemann複葉翼型を中心に,超音速流中での2次元および3次元流れに
おける二枚翼衝撃波干渉の様子を明らがにする.その結果から複葉翼を用いたソニックブ
ーム低減の可能性及び二枚翼特有の空力現象について考察する.また,これらの結果に
っいては実験により詳細な検証も行われた.第2章では波形パラメータ法27,28を用いたソニ
ックブーム評価も行っている.ソニックブームの地上圧力波形を求める方法として, CFD
(computational Fluid Dynamics)解析から近傍場圧力波形を求め,短時間でブームを推算
する方法が構築されており29, 30,本研究ではその方法を用いた.また二枚翼については基
本的な空力特性の確認を行っている. CFD解析は独立行政法人宇宙航空研究開発機構
(JAXA)が開発したUPACSコード31,および非構造格子ソルバーのTAS-flow solver32, 33
(Tohoku university Aerodynamics Simulation code-flow solver)を用いた.
ト7本報告書の構成
本研究課題の研究においては,いくつかの世界的に誇れる成果が得られている.しかし,
それらを総じて記述するにはかなりのページ数を必要とするため,第1章から第7章に本研
究課題において開発された根幹要素を簡単にまとめ,詳細な内容については主要な発表
論文を添付することで代用することとした.
以下に本報告書の構成を記す.第2章では超音速旅客機実現のボトルネックとなってい
るソニックブーム低減法として,複葉翼理論を提案する.複葉翼を用いたソニックブーム低
減のコンセプトは, 2次元超音速流れにおける薄翼理論により得られる二枚平板の衝撃波
低減効果,またBusemam複葉翼を用いた衝撃波干渉効果を合わせることで,発生する衝
撃波自体を削減しソニックブームを低減させるというものである.得られた結果から,複葉翼
によるソニックブーム低減は可能であることを実証している.第3章ではBusemam複葉翼の
空力特性をCFD解析から得ている.低ブーム二枚翼型の設計を行っていく上で基本的特
性の把握は重要である.またBusemam複葉翼には,その形状特有の問題といえるチョーク
現象が存在するため,様々なマッハ数に対して解析を行い,詳細に考察している.チョーク
現象回避方法は今後の研究課題ではあるが,回避方法のコンセプトについてはいくつか方
法を言及している.第4章および第5章では,より現実的機体設計に取り組むため,逆設計
法を用いた二枚翼型の設計,また3次元効果を検討するため二枚翼の空力設計にも取り組
んでいる.また,第6章および第7章では実験的研究結果を報告し,とくに第6章では計算
結果との比較･検討を行っている.
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第2章
複葉巽理論
2-1複葉翼を用いたソニックブーム低減のコンセプト
′
本研究では,従来の超音速旅客機(SST)に用いられている1枚翼の形状にとらわれず,
複葉翼のコンセプトを新しく導入する･つまり,超音速飛行に伴い発生する強い衝撃波を,
翼間での相互干渉を利用して著しく低減させることで,同時にソニックブームの低減を実現
させようとするものである･一般に複葉翼の採用に伴う大きな欠点として,翼面積増加による
摩擦抵抗の増加があげられる･しかし･複葉翼による造波抵抗の減少分が摩擦抵抗の増加
分より大きければ･衝撃波による騒音問題の緩和という点で,超音速旅客機実現の夢に一
歩近づくことになる･言い換えれば,ここに示す新しいコンセプトは,超音速飛行を大きく阻
害している造波抵抗を出来るだけ摩擦抵抗に置き換えようと言うものである.
超音速の流れにおける薄翼理論(2次元)によると,翼面上に発生する造波抵抗は大き
く二つに分類される･一つは揚力発生に起因する造波抵抗であり,もう一つは翼の厚みに
よるものである･揚力のための造波抵抗は完全には消滅できないものの,複葉翼採用により
低減可能であり,また翼の厚みによる造波抵抗はBusemann複葉翼のアイデアに基づいた
衝撃波の相互干渉を利用して,ほぼ消滅できる事は知られている.
本章ではまず薄翼理論に基づき･二枚平板とBusemam複葉翼についてEuler (非粘性)
計算によりCFD解析を行う･この結果を元に複葉翼の持つ二つの優れた効果である,衝撃
波低減効果及び干渉効果の有効性を示し,我々が提案する新しいコンセプトによるソニック
ブーム低減の可能性を示す･また一枚平板,ダイアモンド翼についてもCFD解析を行うこと
で解析結果の検証も行う.
2-2衝撃波の低減効果(二枚平板)
2次元超音速流れにおける薄翼理論から,迎角Cをもつ平板の場合,その揚力係数及び
抵抗係数は次の式で表される.
CL-
C,, =
4c
;亘~ =′
4c2I:..;.I: - i
一枚平板をn枚並べた(翼間での衝撃波の干渉の起きていない)場合,迎角を1/nにす
ることで揚力を一定に保っことができ,造波抵抗は1/〃となる(Fig. 2.1).超音速で飛行する
ことを考えれば迎角を小さくすることで衝撃波を弱くし,地上に到達するソニックブームを低
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減できると考えられる.
Shgle hL plate PaTdlel nat pl令tes
･亡-.ト　　　　軸:
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i     /
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甲本棚軸軸､
L=L,　　　　　　　L=Ls
D=Ds D=0･ 5Ds
Fig. 2.1複葉翼の衝撃波低減効果
2-3衝撃波の干渉効果(Busemann複葉翼)
翼の厚みに起因する造波抵抗は,翼面上の衝撃波の相互干渉を巧みに利用する事によ
り,著しく低減させる事が可能である. Busemannはダイアモンド翼をコード長方向に切り,衝
撃波の立つ面を向かい合わせることで,薄翼理論に基づき2枚の翼の間で衝撃波を完全
に相殺し,衝撃波を翼に挟まれた領域外に伝播させないことが可能であることを示した
(Fig.2.2).
thmond aIrbll Bt鳩emm tIIphne
Fig. 2.2複葉翼の衝撃波干渉効果
一般に超音速飛行において翼厚に基づく造波抵抗の占める割合は,揚力発生のための
造波抵抗に比べてかなり大きな比率を占めることになる.この衝撃波干渉効果を利用すれ
ば,従来の翼厚に対する強い制約(超音速飛行に用いられる翼厚は非常に薄く制限され
ている)を大幅に緩和する事が可能である.揚力を持つダイアモンド翼の抵抗内訳の一例
をFig. 2.3に示す.この計算では,揚力を持つ平板翼の造波抵抗は前節で示した式を用い,
そして翼厚比t/C(ここで, JとCは翼厚及び翼弦長を表す)を持つ(2次元)ダイアモンド翼
は次式を用いて計算した.
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cD -読〔訂 (2.3)
また平板翼の摩擦抵抗は,次に示す平板表面に働く抗力の計算式王を用いて算出した.
C餅`･ -2C/
C/-94ZZ
(Re);
ここでReはレイノルズ数を表している.　　　′
S=　＼.誌
Cdtotal 守 0･01 07　　CdLiA = 0･0034　　CdTNck = 010073
(0･0325)　　　　　　　　　　　(0.0291 )
Fig･ 2･3ダイアモンド翼の抵抗内訳例(仏-1･7, C戸0･1, i/戸0･05 (0.10) )
(~枚平板の摩擦抵抗はRe数が2･0-4･0×107の場合, q触g.0035-0.0038)
(2.4j
2-4揚力を持つ複葉翼理想形状
2-2･ 2-3節で述べた複葉翼の持つ二つの優れた効果を組み合わせて,いかに実用的な
2次元翼形状を得るかは重要な課題である. Fig. 2.4に,揚力を持ちかつソニックブームを
低減可能と考えられる空力特性を持つ2次元複葉翼を示す.この形状はR. Li｡h｡rが1955
年の文献之ですでに示している･この形状で特筆すべき点は,揚力を受け持つ複葉翼は
Fig･ 2･1で示されたような単なる2枚の平行な平板翼ではなく,下面の翼に厚みが付いてい
る事である･この厚みにより上下翼間の衝撃波(圧縮波)と膨張波の干渉を起こさせ,そし
てその厚みの形状を適当に選ぶ事で, 1枚の平板翼に比べて同じ迎角で1.5倍の揚力を発
生させる事が可能となる(つまり揚力一定の条件の下では,造波抵抗は平板翼の場合の
2/3に減少する)･それと同時にこの複葉系には･前節で述べたBusemann複葉翠(衝撃波
干渉を利用し,翼厚に起因する造波抵抗の削減が可能)と融合できるという利点もある.
Fig･ 2･4揚力をもつ理想的な二枚翼形状(Lieher, 1955)
2-5解析手法
本章ではCFD解析を用いて,複葉翼のメリットを実証する3.解析はマルチブロック法によ
一一11 -
り格子生成を行い,独立行政法人宇宙航空研究開発機構(JAXA)が開発した構造格子
用UPACSコードを用いてEuler計算を行った. 2次元平面内の格子点数をTable 2.1に示
し, Fig. 2.5からFig. 2.8に計算格子を示す.
一枚平板,二枚平板は共に厚みゼロとし,それぞれ迎角6.00, 3.00とした.またダイアモン
ド翼及びBusemann複葉翼におけるくさび角Cはそれぞれ11.420, 5.710とし, Busemann複
葉翼の翼間距離は0.5とした.ダイアモンド翼の厚みはf/C-0.10, Busemann複葉翼の厚み
′
はその半分のt/C-0.05としてある.また各物体の代表長さをL-1.0とした.計算は全て
Mc0-1.7で行った.
Table2.1計算対象の格子点数(2次元平面)
一枚平板 ??y[ﾙL"?_イアモンド翼 ?W6Vﾖ?饂?Ix2?
2次元平面全格子点数 ????291081 ?c?S?486051 
表面(翼間)格子点数 ?S?251×181 ?S?501×251 
ー｣｢
(左) 6ブロックから構成される計算領域
(右)一枚平板近傍の計算格子
Fig. 2.5計算格子(一枚平板)
(左) 9ブロックから構成される計算領域
(右)二枚平板近傍の計算格子
Fig. 2.6計算格子(二枚平板)
- 12　-
二
(左) 6ブロックから構成される計算領域
(右)ダイアモンド翼近傍の計算格子
Fig･ 2･7計算格子(ダイアモンド翼)
≡
(左) 9ブロックから構成される計算領域
(右) Busemamの複葉翼近傍の計算格子
Fig･ 2･i計算格子(Busemannの複葉翼)
2･6解析結果及び考察
cFD解析により得られた各計算対象の空力値をTable 2･2に,また2次元超音速流にお
ける薄翼理論から求めた理論値をTable 2･3に示した･また一枚平板及び二枚平板につい
て各cp分布をFig･ 2･9とFig･ 2･10に各々示し,ダイアモンド翼及びBusemann複葉翼のCp
分布はFig･ 2･11およびFig･ 2･12に示す･計算結果を検証するため･物体表面のCp値を超
音速における薄翼理論による理論値とあわせて, Fig･ 2･13からFig. 2.16に示す.
Table 2･2とTable 2･3より, CFD解析結果と薄翼理論による理論値は数%の誤差の範囲内
で一致しており,本結果がおよそ信頼できる結果であることが確認できる.
Fig･ 2･9, 2･10からわかるように,一枚平板に比べ二枚平板は発生する衝撃波のピークを
低減することができる･実際のソニックブーム評価については次節217で述べる.また屯ble
2･2より一枚平板と二枚平板において･両者のCl値はほぼ同じ値であるのに対し, cd値は
二枚平板が1/2 8こなっていることがわかる･これは抵抗係数が迎角の2乗に比例するからで
あり,この結果は薄翼理論と一致する.
Fig･ 2･11 I 2･12からダイアモンド翼に比べ, Busemam複葉翼から発生する衝撃波はほぼ
相殺されていることがわかる･完全に2枚の翼間で衝撃波が相殺されていないが,これは流
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れの非線形性の影響から膨張波が広がることが大きな理由であると考えられる4.またこの
結果は,超音速流中に同体積の物体(ダイアモンド翼とBusemann複葉翼の体積は等しい)
が存在した場合に, Busemam複葉翼は地上に到達する衝撃波を大きく削減でき,地上-
のブームを大きく低減できると考えられる(詳細は次節2-7参考).またTable 2.2から空力値
を見てみると,ダイアモンド翼に比べBusemann複葉翼のCd値が大きく減少していることが
確認できる.この計算結果では約1/10まで抵抗を削減できている.また薄翼理論と異なり非
線形性によってBusemann複葉翼のCd値がoとなっていないことがわかる.
cFD計算結果から得られた各物体の翼面上cp分布をFig. 2.13からFig･ 2･16に各々示
す.ここで与える理論値は,斜め衝撃波関係式及び等エントロピー的膨張における
prandtl-Meyer関数を用いて計算している.結果から各物体におけるCp値はよく一致し,今
回の計算が十分信頼できる結果であることを示している･ Fig. 2.16からはBusemann複葉翼
の後縁部分でなだらかにCp値が減少しており,非線形性の影響が顕著に表れているといえ
る.また最大厚み付近(X-0.5)でCpが大きく変動しているが,これは両翼前縁から発生し
た衝撃波が正確に頂点に当たっていないことに起因すると考えられる.
以上より,二枚平板による衝撃波低減効果およびBusemann複葉翼の衝撃波干渉効果
が実証された.
Table 2.2 CFD解析から得られた各解析対象の空力値
解析対象 ?? / 烹?
一枚平板 ???b?.0322 
二枚平板 ???R?.0160 
ダイアモンド翼 ????0.0292 
Busemann複葉翼 ????0.0021 
Table 2.3薄翼理論に基づく各解析対象の空力値
解析対象 ?? / ??
一枚平板 ???r?.0319 
二枚平板 ???r?.0160 
ダイアモンド翼 ????0.0291 
Busemann複葉賞 ????0.0000 
I 14　-
Fig･ 2.9 Cp分布図(一枚平板,左図)
Fig･2.10Cp分布図(二枚平板,右図)
Fig･ 2･ll Cp分布図(ダイアモンド翼,左図)
Fig･ 2･12 Cp分布図(Busemann複葉翼,右図)
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Fig･ 2･13物体表面のCp分布及び理論値(一枚平板,左図)
Fig･ 2･14物体表面のCp分布及び理論値(二枚平板,右図)
- 15　-
I.2
･-nu lnL:廿
- 0仙111日hock wa､･c rchTio"
･ ･- ･ I PTA)tdfJ-Mcycr fltnCholl
Uヽ
0.3
0.2
0.1
l
LOfl
10.2
10.3
10.4
_0.2　　0　　0.2　0.4　0.6　0.8　l l.2
.1'
一････････････ドtl I ht L ど
-ObhplHlnck wave rcLalioll
- - PraJdd･L(eylr hlCb)一
I 1 ? ?? ?
≧ i ! 守 ? ? 
0.2　0　　0.2　0.i 0.6　0.8　J 1.2
.V
Fig. 2.15物体表面のCp分布及び理論値(ダイアモンド翼,左図)
Fig. 2.16物体表面のCp分布及び理論値(Busemamm複葉翼,右図)
2-7複葉翼によるソニックブーム低減の検証
Busemann複葉翼の衝撃波干渉効果が,実際のソニックブーム波形にどのように影響を
及ぼすかを検証する.
Fig. 2.17にダイアモンド翼とBusemann複葉翼の計算結果を用いて, y/L -- 1･0での近傍
場圧力波形を比較した. y iこついては2-5節のFig. 2.5からFig. 2.8に記載している方向を
正とし,物体からの距離を表している.またLは代表長さ(L-1.0)を示している･
この結果からBusemam複葉翼は翼の厚みによる衝撃波をほぼ相殺していることがあらた
めて確認できる.また実際に必要なソニックブーム地上波形-の影響をみるため,この近傍
場圧力波形を用いて波形パラメータ法により地上圧力波形(ソニックブーム)を推算した･
その結果をFig. 2.18に示す.波形パラメータ法ではマッハ数1･7,飛行高度60,000氏,迎角
oo,物体全長を15氏(遷音速機の平均空力翼弦長を参考とした)として計算を行った･ Fig･
2.18から,ソニックブームが大幅に削減されていることが明確である.立ち上がりの最大圧力
上昇量の値は,およそ75%減少していることがわかる.物体から発生する衝撃波を低減させ
ることで,地上に到達するソニックブームを大きく削減できることが証明された･
以上より複葉翼を用いることで地上に到達するブームを減少でき,超音速飛行機実現の
ボトルネックとされるソニックブームの新たな解決法の1つとして,有効であるということが実
証された.今後は,複葉翼の持つ2つの優れた効果である衝撃波低減効果及び干渉効果
をいかに組み合わせて,揚力を持ち,かつ低ブームな2次元翼型を得るかが重要になる.
実際の設計方法としては,望ましい圧力分布を与えて形状設計を行なうことのできる逆問題
設計法5,6が有効であると考えられ,これについて第4章で述べる.
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Fig.,2.17近傍場圧力波形(Mc0-1.7, y/L --1.0,'左図)
Fig. 2.18地上圧力波形(ソニックブーム波形,右図)
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第3章
二枚翼型の衝撃波干渉解析
3-1迎角変化に対するBusemann複葉翼の数値解析
3-1-1解析手法　　　　　　　　　　′
Busemam複葉翼の迎角変化に伴う空力性能をCFD解析により求めた1.本解析には前
章と同様にマルチブロック法を用いて格子作成し, UPACSコードを用いて2次元Euler (非
粘性)計算を行った. Fig. 3.1に9ブロックから構成される計算領域と, Busemam複葉翼近
傍の計算格子を示す. Busemam複葉翼の翼間距離はコード長1.0に対し0.5とし,翼の最
大厚さは0.05とした.翼間格子点数は126×251であり, 2次元平面の全格子点数は約22
万点である.今回用いた計算ではマッハ数を1.7に固定し,迎角をα-0.0から4.5まで変化
させた.
(左) 9ブロックから構成される計算領域
(右) Busemam複葉翼近傍の計算格子
Fig. 3.1計算格子(Busemam複葉翼)
3-1-2 Busemann複葉翼の空力特性
Table 3.1は迎角に対するCl, Cd値を示しており, CFD解析結果により得られたa-0.0か
らa-4･5までの迎角変化に対するCp分布をFig. 3.2からFig. 3.4に各々示す.またFig. 3.5
(a)～(d)にBusemam複葉翼の空力特性を明らかにするため,翼の特性線図を示した.
Fig. 3.2からFig. 3.4より,迎角が大きくなるにつれて複葉翼上面の圧力が減少し,揚力が
発生している様子が確認できる.複葉翼内部の流れをみてみると,下翼の頂点付近に斜め
衝撃波の反射による圧力ピークが形成されていく様子がわかる.これは迎角が増加していく
ことで,流れから見た複葉翼の前縁部分におけるくさび角Cが上翼と下翼で変化するからで
ある.すなわち上翼ではくさび角Cが迎角a分だけ増加するため,上翼の前縁から発生する
斜め衝撃波はより強くなり,衝撃波の傾きの角は増加する.そしてその衝撃波がα-0.0の場
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合に比べて下面の頂点より手前付近で反射するため,圧力ピークが形成されるわけである･
一方,下翼ではくさび角Cが迎角a分だけ減少することで下翼の前縁から発生する斜め衝
撃波は弱まることになる.
Fig. 3.5に示すBusemam複葉翼の空力特性線図は,それぞれ(a)揚力曲線, (b)抗
力曲線, (C)極曲線, (d)揚抗比曲線である･ Fig･ 3･5 (a)から揚力係数CLは迎角に比例
して直線的に増加し,迎角が0度で揚力係数が0となる. Fig. 3.5 (b)は抗力係数Cdの迎
角による変化であるが,曲線はほぼ放物線となり迎角が0で抗力係数は最′ト値をとることが
わかる. Fig. 3.5 (C)は横軸に抗力係数,縦軸に揚力係数をとり表したもので･曲線に沿っ
て記入されている数字は,その点で示される抗力係数及び揚力係数を与える迎角である･
Fig. 3.5 (d)はL/Dの揚力係数に対する変化を表しており,揚力係数が0･08付近で最大値
をとりながら揚力係数の増加とともに値は減少していくことが確認できる'･
Table 3.1迎角に対するCl, Cd値(Busemam複葉翼)
α【d〇g.】 ?? 
∫ ?｢?
0.0 ????0.0022 
0.5 ??#??.0025 
1.0 ??RC?0.0033 
I.5 ??ピ"?.0047 
2.0 ????0.0068 
2.5 ??Ccr?.0092 
3.0 ??scb?.0123 
3.5 ???b?.0161 
4.0 ??3??.0206 
4.5 ??s??.0257 
qq.o　　　　　　　　■ 〔ドゥ二　　　　　　　qEOl5
cFO･0000　　　　■一､ 1.　　　C-d･0290
ciO.0022　　　　　　　　　　　　Cjd10025
Fig. 3.2迎角変化に対するCp分布(Ma,-1･7, a-0･0, 0･5)
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q=1.5　　　　　　　　　　　　■■
Cl=01 0872
C-=0･0047
Fig. 3.3迎角変化に対するCp分布(Mc0-1.7, a-1.5, 2.5)
q=3.5　　　　　　　　　　　　-
CFO1 2 076
C4--0･0 I 61
Fig. 3.4迎角変化に対するCp分布(Mc0-1.7, a-3.5, 4.5)
0.～
0.2!
0.2
し~ tI.15
0.I
0.+.I
0｢
(a) Busemam複葉翼の揚力曲線
●.03
0.+25
l.02
I/ o･415
l.01
0.+05
●｢
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(C) Busemam複葉翼の極曲線　　(d) Busemam複葉翼の揚抗比曲線
Fig. 3.5 Busemam複葉翼の空力特性線図
3･2極曲線図
前節311で用いたBusemann複葉翼の計算結果に加え, Licher型複葉翼及び薄翼理論
に基づくダイアモンド翼,一枚平板の理論値を用いて空力特性を比較する.
3･2･1Licher型複葉翼の数値解析
Licher型複葉翼とは2-4節(Fig.2.4)で示したように,揚力を持ちながら複葉翼による衝
撃波低減効果と干渉効果を有効に利用した翼型である.
Fig. 3.6に9ブロックから構成される計算領域と, Licher型複葉翼近傍の計算格子を示す.
CFD解析はUPACSコードによるEuler計算を行い,格子点数はBusemam複葉翼とほぼ
同数に設定してある.翼の最大厚さは上翼が0.049,下翼が0.058である(両方あわせると
約t/C-0.10).今回は超音速飛行の目安となるCt-0.1を得るため,計算条件としてMw-1.7,
迎角を1･50とした･結果より得られたCp分布をFig. 3.7に示し,翼表面上のCp分布をFig.
3.8に示す.
結果からCl-0.1144, Cd-0.0059となり揚抗比L/D-19.4と非常に性能の良い翼型である
ことが確認できる.同様にMc0-1.7においてCFO.10となるダイアモンド翼(i/C-0.10, Fig.
2.3)の抵抗値はCd-0.0325となり, Licher型複葉翼はその18%の造波抵抗しか発生してお
らず,造波抵抗を大幅に削減できることが確認できる.
一方で,複葉翼を用いる際には表面積の増加に伴う摩擦抵抗の増加を考慮しなくてはな
らない.しかしFig. 2.3に示すように,摩擦によるCd値の増加分はおよその見積もりで
cd-0.0035-0.0038 (レイノルズ数を2.0-4.0×107とした場合)である.つまり摩擦による抵
抗の増分よりも,複葉翼を用いることによる造波抵抗の削減分のほうがより大きいことを示し
ている.
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(左) 9ブロックがら構成される計算領域
(右) Licher型複葉翼近傍の計算格子
Fig. 3.6計算格子(Licher型複葉翼)
Licberの複葉
α∃1.5　　　　　　~
CL=0･1 I 44　　　　d
Cd=0･0059
Fig. 3.7 Licher型複葉翼のCp分布(L/D-19･4,蝿,-1･7)
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Fig. 3.8物体表面のCp分布(Licher型複葉翼)
3-2-2極曲線を用いた翼型性能の比較
Licher型複葉翼における迎角変化に対する衝撃波解析の結果を, Busemann複葉翼,港
翼理論に基づくダイアモンド翼,一枚平板の理論値とあわせてFig. 3.9に極曲線として示し,
拡大図をFig. 3.10に示す.ここに示すLicher型複葉翼, Busemam複葉翼は設計マッハ数
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を1.7としており,またダイアモンド翼も含め最大厚みをそれぞれ全体として(i/C),otal… 0･10と
統一してある. Fig. 3.9における一枚平板の極曲線が示す抵抗値は,揚力により発生する
造波抵抗のみを示しており,ダイアモンド翼は揚力と厚みに起因する造波抵抗をあわせた
抵抗値を示している.
Fig. 3.9からLicher型複葉翼, Busemam複葉翼はダイアモンド翼に比べ, C戸1･0付近で
造波抵抗を約80%削減していることが確認できる.さらに詳細に比較するためC戸1･0付近
を拡大して再表示したものがFig. 3.10である.注目したいのはLicher型複葉翼がC戸0･18
付近で一枚平板の極曲線を追い越していることである.これは即ち,厚みがゼロの一枚平
板の造波抵抗よりも,厚みが約10%もあり同様の揚力を持つLicher型複葉翼の方が,造波
抵抗が少ないことを示している.この結論からも,同等の揚力を持ちながら衝撃波の低減効
果と干渉効果をうまく利用することで,造波抵抗を大幅に削減できる性能の良い二枚翼が
実現できることが確認できる.
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3-3非設計点における空力特性
3-3-1亜音速から超音速までの数値解析
実飛行を見据えた場合,亜音速から超音速まで適応できる二枚翼型を開発していく必要
がある･ Busema-複葉翼は設計点付近では衝撃波をほぼ相殺できることが知られているが,
設計点以外での特性はまだ知られていない.そこでまずコンセプトの基本形状となる
Busemann複葉翼のマッハ数変化による衝撃波の影響をEuler計算(非粘性)によりCFD
解析を行った1. Busemam複葉翼及び比敏計算したダイアモンド翼の2次元平面内の格子
点数を合わせてTable 3.2に示し, Fig. 3.11およびFig. 3.12に計算格子例を示す.ダイアモ
ンド翼及びBusemann複葉翼における翼厚はそれぞれ0.1及び0.05とし,くさび角8はそれ
ぞれ5.710, ll.420とした. Busemam複葉翼の翼間距離は設計マッハ数を1.7としたため0.5
とした.
Fig･ 3･13にダイアモンド翼とBusemam複葉翼のマッハ数0.3-3.3における抵抗変化を示
した･この結果よりBusemann複葉翼は確かに設計マッハ数(この場合はMc0-1.7)では衝撃
波を干渉させることで低抵抗を実現できることがわかる.しかし設計点以外では強い離脱衝
撃波が形成され,急激な抵抗の増加が起こることがわかる.この結果は線形理論における
Busemam複葉翼の性質とは全く異なるものであり,初めて得られた知見であるといえる.こ
れは流れのチョークが原因でありマッハ数約0.6-1.6の間でダイアモンド翼に比べ大きな抵
抗値をとることになる. Busemam複葉翼のチョーク現象については次節3-3-2に詳細に示す.
また計算の収束性については, Busemann複葉翼においてMa,-0.3-1.0の間の計算で解が
振動するため,ここで示す空力値は振動が周期的になった後の平均値である.この振動は
前縁からの流れの剥離が関係しており,亜音速領域から遷音速領域についての詳細な解
析は,今後境界層による影響を考慮しNavier-Stokes計算により解析する必要がある.
Table 3･2計算対象の格子点数(2次元平面)
ダイアモンド翼 ?W6Vﾖ??ﾂ22?
2次元平面全格子点数 ?c?S?486051 
表面(糞間)格子点数 ?S?501×251 
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(左) 6ブロックから構成される計算領域
(右)ダイアモンド翼近傍の計算格子
Fig･ 3･日計算格子(ダイアモンド翼)
(左) 9ブロックから構成される計算領域
(右) Busemann複集翼近傍の計算格子
Fig･ 3･12計算格f･ (Busemam複葉翼)
l O.5 1 I.5　　　　2
〟
L5 　 　1　　　　3.5
Fig･ 3･13各マッハ数におけるCd特性(ダイアモンド翼とBusemaJu複葉翼)
3･3･2 BtISemann複葉翼におけるチョーク現象
CFD解析結果により得られた止む-1･7からM0-1･3までのマッハ数変化に対するCp分布
を, Fig･ 3･14からFig. 3.19に各々示す. Fig. 3.20からFig. 3.25はM.-1.7-M0-1.3までの
計算結果を用い,亜音速領域の変化のみを示したマッハ数分布である. Fig. 3.26からFig.
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3.28は流れがチョークしている際の流れ場の様子を示しており,これを用いてチョーク現象
をより詳細に考察していく.またFig. 3.29に離脱衝撃波発生時(Ma,-1.63)と設計値
(Mc.-1･7)の各マッハ数における翼面上のCp分布を示す.また,得られたマッハ数に対す
るCd値をTable 3.3に示し,それをFig. 3.30にグラフで示す.
Fig. 3.14からMc.-1.7では翼先端で発生する強い衝撃波が翼間で互いに相殺されている
が, Fig. 3.17 (Mc0-1.63)では翼前方に強い離脱衝撃波が現れ,衝撃波後流の亜音速流れ
がチョークしていることが確認できる.これはMc0-1.7からマッハ数を下げていくと翼先端で
発生する衝撃波が翼間で反射し, Mco<1.0以下の亜音速領域が生成されることによると考え
られる.これにより最大厚み部分において流れがチョークし,亜音速領域が翼間の上流-と
伝播して外側-と押し出された際に強い離脱衝撃波が形成されるわけである.
Fig. 3.20からFig. 3.25より,マッハ数をM0-1.7から下げていく場合に,亜音速領域が生
成される様子が確認できる. Fig. 3.22から二枚翼間の衝撃波は互いに反射することで,演
点付近及び二枚翼間の中心から亜音速領域が生成し始めることが確認できる.この場合亜
音速領域は互いに局所的な領域として存在しており,流れはチョークしない.マッハ数がさ
らに下がるとFig. 3.23のように亜音速領域は拡大し,ひとつの領域-と成長すると流れが
チョークすることになる.
一方,強い離脱衝撃波が形成している状態から,マッハ数を設計マッ-数(Mc0-1.7) -
と上げていく場合を考えると,チョーク現象をより詳細に理解できる.マッハ数が設計値より
小さく,離脱衝撃波が形成されいている状態ではFig. 3.26のように二枚の翼間でチョーク
が起こる･そのため離脱衝撃波を通過した流れは亜音速流れとなる.これはFig. 3.23
(Mc0-1.63)からも確認できる.そして離脱衝撃波を通過した亜音速流れは流路を拡大しな
がら流れ,二枚翼の前縁でよどみ点をとることになる.また翼の外側-流れが流出すること
により,翼前縁から強い膨張波が発生する.この様子はFig. 3.17 (Mw-1.63)からも確認で
きる.
マッハ数が徐々に増加し設計マッハ数-と近づくにつれ, Fig. 3.27のように離脱衝撃波
は翼前縁-と近づく.また翼の外側-の流出が減少することで外側に発生していた膨張波
も弱められる.これは本来設計マッ-数におけるBusemam複葉翼は,外側-の流出が無
いからである.
マッハ数がほぼ設計値(M0-1.7)になると, Fig. 3.28のように前方に形成されていた離
脱衝撃波が翼前縁に付着し,翼の外側-の流出は無くなる.従って二枚翼外部では離脱
衝撃波は流れのふれ角がoまで減少するためマッ-線-退化し,同時に膨張波は外側-
の流出が無くなるため発生しなくなる.また二枚翼内部-の流れは,くさび角Cが十分に小
さいため斜め衝撃波が形成される.これより設計マッ-数では二枚の翼間で,頂点から出る
膨張波が反対側の翼前縁から出る衝撃波を相殺し,造波抵抗を大幅に低減できるというわ
けである.
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Fig. 3.29に離脱衝撃波発生時(M.,-1.63)と設計値(M.戸1.7)の各マッハ数における
翼面上のCp分布を示す.また垂直衝撃波の関係式及び等エントロピー関係式を用いて求
めた離脱衝撃波通過直後, Busemann複葉翼前縁よどみ点,そして最大翼厚付近の音速
流れ(M.=1.0)におけるCp値も理論参考値としてグラフに載せた.この結果から離脱衝撃
波通過後からBusemam複葉翼前縁よどみ点までのCp値は上昇しており,亜音速流れが減
速していることが確認できる.またBusemam複葉翼前縁よどみ点から最大翼厚付近までは,
翼面上Cpが下降しており流れが加速していることが確認できる.また計算結果は理論参考
値とほぼ同様の値をとっており,計算結果が妥当であることを示している.
Table 3.3はチョーク現象を含むM0-1.3からMc0-2.0までのCd値を示しており, Fig. 3.30
はそれをグラフに示したものである. Cd値はM0-1.7では0.0021であるのに対して,
Mo=1.63では0.0944とな?ており,チョーク現象により抵抗が約45倍増加することがわかる.
しかし設計マッハ数(Mc0-1.7)付近では衝撃波を干渉させることで,低抵抗･低ブームが実
現可能な領域が存在することがわかった.これについて次節3-3-3で述べる.
肋1.70　　　　　　　　　1　　　　　　　　　　　肋1.69
CjQl0021　　　.i Cj40024
Fig. 3.14マッハ数変化に対するCp分布(M.o=1.7, 1.69,揚力無し)
肋1.a I V, rLt.　　　　　　　肋1.古7
cjQ･0027　　　　■一.し,　　　CjQOO12
Fig･ 3.15マッハ数変化に対するCp分布(Mc,=1.68, 1.67,揚力無し)
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〟■1.6も　　　　　　　　''　　　　　　　　　N-I.65
cLH0･00"　　/ lL CiO･0042
Fig. 3.16マッハ数変化に対するCp分布(紘)-1･66, 1･65,揚力無し)
M)I.64　　　　　　　　　Q･　　　　　　　　　　M=1.瓜I
ciO･0049　　　　　■　　　　　　　CJ=0･ 0944
Fig. 3.17マッハ数変化に対するCp分布(帆-1･64, 1･63,揚力無し)
肪1.60　　　　　　　　　q M.i.50
cj･0･0945　　　　.+　　　　　　Cjq･0965
Fig. 3.18マッハ数変化に対するCp分布(池戸1･6, 1･5,揚力無し)
肋1.40　　　　　　　　　*　　　　　　　　　　M=1.30
CjZO･0988　　　　..　　　　　　Cjq･ I 01 7
Fig. 3.19マッハ数変化に対するCp分布(池戸1･4, 1･3,揚力無し)
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hl=1.70　　　　　　　　　　　■　い.;J M=1.69
cd=0･0021　　　　-lい.1∪　　′　　CfO･0024
Fig. 3.20マッハ数分布(亜音速領域, M0-1.7, 1.69)
･lI=1･68　　　　　　　　q l LJ▲lJ Mjl.67
cd=0･ 002 7　　　　■ …　　　　CJG0･ 00ユ2
Fig. 3.21マッハ数分布(亜音速領域,Mc0-1.68, I.67)
AI=1.66　　　　　　　　　　　M I ( OJ-　　　　　　　　　　M=1.65
cJ=0･0037　　　　】,J Hl.　　　　CiOl0042
Fig. 3.22マッ-数分布(亜音速領域, M0-1.66, 1.65)
M=1･64　　　　　　　　　N rJ,)･:.　　　　　　　M=1163
cdT仇0019　　　　-州,　　　CFO･0944
Fig. 3.23マッハ数分布(亜音速領域, Mc0-1.64, 1.63)
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Table 3.3各マッハ数におけるBusemamm複葉翼のCd値(M0-1.3-2.0)
マッハ数 ???
1.30 ???r?
1.40 ??塔?
1.50 ??田R?
1.5し ??鉄?
1.52 ??鉄?
t.53 ??鉄?
1.54 ??鉄2?
1.55 ??鉄"?
I.56 ??鉄R?
1.57 ??鼎?
I.58 ??鼎R?
1.59 ??鼎?
1.60 ??鼎R?
1.61 ??鼎?
1.62 ????
I.63 ??鼎B?
1.64 ????
1.65 ???"?
1.66 ???r?
I.67 ???"?
I.68 ???r?
1.69 ???B?
1.70 ????
1.71 ????
1.72 ????
1.73 ???"?
I.74 ???B?
I.75 ???R?
1.80 ???b?
1.90 ????
2.00 ????
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0.1
0.08
LJヽ 0･06
0.01
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Fig. 3.30各マッハ数におけるCd値(Busemann複葉翼)
3-3-3 Busemann複葉翼における衝撃波干渉効果の有効領域
Busemam複葉翼とダイアモンド翼のCFD結果と薄翼理論から求めたダイアモンド翼の
cd値をFig. 3.31にグラフで示し,その値をTable 3.4に載せた･設計マッハ数1･7での
Busemann複葉翼のCd値は0.0021,ダイアモンド翼のCd値は0.0292であり,衝撃波干渉
効果により造波抵抗が約93%削減できたことになる. Fig. 3.31で注目すべきは, Busemann
複葉翼の衝撃波干渉というメリットは設計マッハ数近辺(Mc0-I.7)のみで有効だと考えられ
ていたが,マッハ数が設計値と異なる場合でも,幅広いマッハ数(特に設計マッハ数より大
きなマッ-数領域)で造波抵抗を低減できるメリットが活かせることがわかった･この低抵
抗･低ブームが実現可能な領域まで,できる限り低抵抗を維持したまま到達できる二枚翼を
実現させるためにも,チョーク現象を回避する仕組みを設計していく必要があるといえる.
また各マッハ数変化に対するCp分布をFig. 3.32からFig･ 3･37に示す･マッハ数が設計
マッハ数(Mc0-1.7)より高くなると, Busemann複葉翼の前縁により形成された斜め衝撃波
が最大厚み付近より後方の翼状面で反射する様子がわかる.さらにマッハ数を上げていく
と,翼内部で衝撃波を干渉させ相殺することが難しくなり,外側-伝播する膨張波が増加
していることがわかる.これにより抵抗が少しずつではあるが上昇していくことになる.また
Fig. 3.36からMw-2.7を超えると衝撃波の干渉が無くなり,ダイアモンド翼と同じ抵抗をとる.
実際に, Ma,-2.7ではBusemann複葉翼のCd値は0.0161 ,ダイアモンド翼のCd値は0.0160
である(Table 3.4).
再度述べるがFig. 3.31からもわかるように,チョーク現象を超えた後,同じ厚みを持つダ
イアモンド翼より低抵抗な領域がMc0-2.7まで存在し(設計マッハ数を1.7とした場合) ,こ
の低抵抗領域は二枚翼の非常に大きなメリットといえる.
また, Fig. 3.32から今回の計算では設計マッ-数Mw-1.7ではなくM0-1･71で抵抗の最
小値をとることがわかる(Table 3.4).これは前縁から形成される強さの等しい斜め衝撃波
が互いに交差しわずかに曲折することで,斜め衝撃波が正確には頂点で反射をしていな
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いことが原因であると考えられる.
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Fig. 3.31各マッ-数におけるCd値(Busemann複葉翼とダイアモンド翼)
Table 3.4各マッハ数におけるCd値(M0-1.6-3.3)
マッハ数 ?BョU6Vﾖ?饂?Ix2?C.(ダイアモンド巽) ?B迂h?yﾙ??
1.60 ??鼎R?.0323 ??3#?
1.70 ????0.0292 ??#??
1.7t ????0.0290 ??#モ?
I.80 ???b?.0268 ??#cr?
I.90 ????0.0248 ??#C?
2.00 ????0.0232 ??#3?
2.10 ????0.0217 ??#??
2.20 ???2?,0205 ??#??
2.30 ???r?.0194 ???2?
2.40 ????0.0184 ?ﾃ???
2.50 ????0.0175 ???R?
2.60 ???r?.0168 ???r?
2.70 ????0.0160 ????
2.80 ???B?.0154 ???2?
2.90 ????0.0143 ???r?
3.00 ???2?.0143 ????
3.10 ????0.0138 ???b?
3.20 ???2?.0133 ???"?
3,30 ????0.0129 ???r?
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.11=1.70　　　　　　　　　｢　　　　　　　　　　^131.71
Cd=01 002 1　　　　.　　　　　(.d=0･001 9
Fig･ 3･32マッハ数変化に対するCp分布(Mc0-1.7, 1.71,揚力無し)
Mjl.15　　　　　　　　　I　-　　　　　　　　　　M31.80
CiOl0025　　　　　■　E Cj=0･0036
Fig･ 3･33マッハ数変化に対するCp分布(M0-1.75, 1.8,揚力無し)
Jljl.90　　　　　　　　　■I J152.00
CiO･0058　　　　lL Cj=0･0080
Fig･ 3･34マッハ数変化に対するCp分布(Ma,-1.9, 2.0,揚力無し)
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3-4チョーク回避コンセプト
3-4-1回避法の設計指針
これまでに得た数値解析結果からBusemam複葉翼には,設計マッハ数-到達するまで
にチョーク現象が発生し,抵抗が増大する領域が存在することが明らかになった.このチョ
ーク現象の回避は, Busemam複葉翼をベースとした二枚翼を設計していくうえで大きな課
題といえる.なぜなら,実際の飛行を見据えた場合,亜音速(離着陸時)から超音速(定
常飛行時)まで適応する必要があるからである.チョーク現象による抵抗増加を回避し,可
能な限り低抵抗を維持したまま,低抵抗･低騒音というBusemann複葉翼のメリットが活かせる
領域-到達させることが超音速旅客機実現-の最優先課題だと考える.
チョーク現象発生のメカニズムはCFD解析より解明できたため,そのメカニズムを崩しチョ
ーク現象を回避する具体的な方法を確立していく必要がある.検討案としてFig. 3.38に示
す2案が考えられる.一つはフラップ,スラット等の高揚力装置などを用いることで内部流れ
を変化させチョークを回避する方法である.もう一つは超音速インテ-クに用いられる抽気
2~5を用いたチョーク回避方法である.
高揚力装置を用いた回避方法は現在の遷音速旅客機に用いられている高揚力装置のメ
カニズムを基本として考え,フラップ,スラット等の展開角とそれに伴う流れ方向の断面積変
化との相関を取ることで,チョーク現象による離脱衝撃波がどのように変化するか把握するこ
とが課題である.実飛行を視野に入れた場合には高揚力装置そのものが飛行制御に必要
な装置となるため,重要な回避手法として確立する必要がある.
抽気による回避手法においては,二枚翼の捕獲流量と抽気流量に対するチョーク現象の
変化(Cd値変化)の相関を確認し,設計知識として蓄積しながら回避方法を確立する必要
がある.また両手法のメリットが確認できた際には,各々の特性を活かし組み合わせた複合
的手法を確立することが課題としてあげられる.
Fbl), Slat
一･- -～が二一一一■_
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Fig. 3.38 Busemann複葉翼のチョーク回避方法の検討案
3･4-2分割されたダイアモンド翼の数値解析
高揚力装置を用いた回避方法の検討開始にあたり, Busemam複葉翼の内部流れが完
全に平行流となる分割されたダイアモンド翼(ダイアモンド翼をコード長方向に切り翼間を
作った形状, Fig. 3.39 )を与え,亜音速から超音速まで各マッハ数に対するEder計算を
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行った. Fig. 3.40に9ブロックから構成される計算領域および分割されたダイアモンド翼近
傍の計算格子を各々示す. 2次元平面内の格子点数は約52万点,翼間の格子点数は
251×251とした.各マッハ数におけるCd値をFig. 3.13と合わせて再プロットしたものをFig.
3･41に示し,マッハ数1･6でのCp分布をBusemann複葉翼のCp分布と合わせてFig. 3.42
に示す.また計算の収束性についてはMa,-0.3-1.2の間で解が振動したため,ここで示す
空力値は振動が周期的になった後の平均値である.さらに詳細な解析は,今後
Navier-Stokes計算により解析する必要がある.
Fig. 3.41から分割されたダイアモンド翼形状はおよそ全てのマッハ数で,ダイアモンド翼
と同じCd値をとることが確認できる.またFig. 3.42からMc0-1.6においてBusemann複葉翼
はチョークしているのに対し,分割されたダイアモンド翼は内部に衝撃波が全く発生せずチ
ョーク現象が回避されていることがわかる.このときCd値はBusemamm複葉翼が0.0945,分
割されたダイアモンド翼が0.0323と約1/3の値である(この値はTable 3.4に示すダイアモン
ド翼のCd値に等しい).翼間の断面積変化をなくすことで離脱衝撃波の消失が確認された
ため,今後は基のBusemann複葉翼形状から前縁･後縁の稼動部分を限定し,断面積との
相関を詳細に解明していく必要がある.
ib
Fig. 3.39分割されたダイアモンド翼形状
(左) 9ブロックから構成される計算領域
(右)分割されたダイアモンド翼近傍の計算格子
Fig. 3.40計算格子(分割されたダイアモンド翼)
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Fig.3.41各マッハ数におけるCd特性`
(分割されたダイアモンド翼,ダイアモンド翼, Busemam複葉翼)
M=1.60　　　　　　　　　　　■l M=1.60
C-=0･0945　　　　JL C-=0･0323
Fig. 3.42分割されたダイアモンド翼及びBusemann複葉翼のCp分布
(Ma,-1.6,共に揚力無し)
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第4章
逆設計法を用いた二枚翼型設計
411相互干渉が強い設計問題の適用検証
通常,逆問題設計法は他の要素が自身の巽型周りの流れに与える影響そのものは考慮
できない.しかし,微小擾乱の形で表現することによって,複葉翼のような複数の要素の干
渉効果を考慮する必要がある場合の設計も可能となると考えられる.ここではその複葉翼に
おける,逆問題設計システム適用性の検証を行う. Fig. 4.1に示すように,上翼が平板の状
態からBusemam複葉翼-の設計を行う(ただし平板は厚みを持ちその厚さは0.001であ
る). Busemam複葉翼のCFD解析結果によって得られた圧力分布を目標圧力分布として
与え,その圧力分布を実現する形状がBusemam複葉翼に収束することを確認する.上翼
の上面はFig. 4.2を見てわかるとおり,初めから目標圧力分布を満たしており,下翼からの
影響も受けない.本節では内部干渉がある場合の,圧力分布の実現可能性を探る目的な
ので,上翼の上下面それぞれで得られた形状のうち,下面の形状(翼内部の面)に合わせ
ることとした.以下に手順を示す.
①　Baseline形状(InitialAirfoil),目標圧力分布(TargetCp)を設定する.
②　Baseline形状(InitialAirfoil)をCurrent形状(CurrentAirfoil)とする.
③　current形状(CurrentAirfoil)の流れ解析を行い,上翼の表面圧力分布を求める.
④　③で求めた圧力分布が目標圧力分布を実現しているなら設計終了.そうでない場合
は上翼に対し逆問題を解き,目標圧力分布と現状の圧力分布の差が零になる様な形
状修正量を求める.
⑤　④で得られた形状修正量により現在の翼形状を修正し, Cumnt形状(cun･ent
Ai血il)を更新する.
⑥　③に戻る.
上述の手順により, Eulerシミュレーションによる流れ場解析と組み合わせて設計した結果,
14回の反復で圧力分布において真の解とのRMS (Root MeanSquare)相対誤差が0.31%
の問題のない精度の解を得ることが出来た.このとき得られた上翼の圧力分布,形状をそれ
ぞれFig･ 4･3, Fig･ 4･4に示す･また, Fig. 4.1に示す初期形状の圧力分布をFig. 4.2に示
す.
2つの要素が互いに強く干渉しあう場合の空力設計法として,逆問題設計法の有用性が
示せたので,次節で実用的な翼型設計について述べる.
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Fig･ 4･3 Cp distributions of airfoil after 14 times iterationsof inverse design method
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Fig･ 4･4 Sectionairfoil geometries of Modifledand Target upper elements
4･2複葉翼型設計
強い干渉効果がある場合における逆問題設計の有用性が示されたので,複葉の上下翼
を共に設計することを試みる.設計者の目的に応じた圧力分布を設定し,それぞれその圧
力分布を実現する形状を設計する. 4-1節との違いは上翼のみの修正→流れのシミュレー
ション-下翼のみの修正-流れのシミュレーションと,上下翼交互に行うことである.以下に
手順, Fig. 4.5にフローチャートを示す.
①　Baseline形状(InitialAirfoil),目標圧力分布(Target Cp)を設定する.
②　Baseline形状(Imitial Airfoil)をCurrent形状(current Airfoil)とする.
③　cumnt形状(cu汀ent Ai血il)の流れ解析を行い,上翼(下翼)の表面圧力分布を
求める.
④　③で求めた圧力分布が目標圧力分布を実現しているなら設計終了.そうでない場合
は,上翼(下翼)に対し逆問題を解き,目標圧力分布と現状の圧力分布の差が零に
なる様な形状修正量を求める.
⑤　④で得られた形状修正量により現在の翼形状を修正し, Current形状(current
Ai血il)を更新する.
⑥　③に戻る.
複葉翼設計における目的は一様流マッハ数Mの-1.7,翼厚比〝C …0.10, Cl>0.10の条
件で,より空力性能の良い翼型を設計することである.逆問題設計における初期形状は
Licher型複葉翼を用いた.以上の目的のもとFig. 4.6, Fig. 4.7に示す目標圧力分布を設定
した.
目標圧力分布の設定においては,まず他要素の干渉を受けず,かつ地上-の波の影響
のなく設定が容易な上翼の上面について検討した.このときのコンセプトとしては上翼全体
に広く揚力を持たせるというものである.また,片方の翼の影響を強く受ける翼間内部につ
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いては,下翼は上翼からの反射衝撃波を緩和している状況を満たすべく,後縁付近の膨張
波の影響が出る位置までは均一なC〝分布とした･上翼については復縁付近で,設定した
下翼のC〝分布との兼ね合いで揚力を持たせつつ,より低抵抗となる線形理論のようなC〝
分布を設定した.また,上翼,下翼とも反射衝撃波生成の原因となる,スロート付近での圧
力ピークは取り除いている.
上下翼交互に12回ずつ,計24回の反復でFig･ 4･8に示されるcp分布を実現した･設計
された翼型と,初期形状をFig. 4.9に示す.後縁の閉結方法の影響により,下翼の下面の
迎え角は, Licher型複葉翼に比べて約0.19deg増加している(以下,厳密性は損なわれる
が便宜上α-ldegと表現することにする).この設計された複葉翼(Designed biplane)は最
大翼厚比0.102,スパン方向対称断面での空力性能はC′-0.115, C｡-0.00531
(L/D-21.72)となっている. Fig. 4.10に等圧力線図を示す. Busemammbiplaneと比較して
も,定性的にではあるが外部-もれる圧力波の伝播も抑えられていることがわかる.
Fig. 4.11にこの設計した複葉翼形状において,迎え角(A.0.A)を変化させたときのdrag
polar cuⅣeを示す.なお, Fig. 4.9に示す状態で迎え角(A.0.A)はldegであるとしている.
設計した複葉翼は,最大翼厚比はBusemam複葉翼よりも厚く, Licher型複葉翼と比べても
ほとんど損なわれていない.それにもかかわらず, C′>0.10では特に低抵抗を実現しており,
非常に良い空力性能を実現している.厚みが損なわれず, polar cuⅣeの立ち上がりが良い
ことから,揚力による造波抵抗をかなり低減することができているとも言える.この効果により,
C′>0.14という実用的なC′において厚み零の平板翼よりも低抵抗を実現できている.なお,
約50年以上前にMoeckellが,複葉翼にすることによって厚み零の平板翼よりも低抵抗を実
現できるC′があることを理論的に示している.
設計した翼形状は主に上翼の後縁で変化しており,下面では凹面のカーブとなり,上面
の流れに平行になる形状となっている.また,このカーブからは圧縮波を出すことになり,下
翼の上面からの膨張波を打ち消すことによって膨張波によるcpなだらかな減衰を抑えてい
る.この影響が揚力の増加,抵抗の低減に働いているおり,迎え角を変化させることで揚力
による造波抵抗の低減効果として現れていると考えられる.また,反射衝撃波を完全に打ち
消すという効果は,上下翼それぞれの模頂点の位置が後方,前方に微小に修正されている
ことで得られている.
基本形状とFig. 4.9に示す設計した複葉翼それぞれの空力性能表を示す. Busemam複
葉翼は迎え角odegのとき,零揚力ではあるが,下翼の下面は一様流(地表面)に対して平
行であるのでこの部分からの衝撃波は発生しない. Licher型複葉翼はこのことを容認して形
状が定められるが,例えばC′ -0.115付近(Busemam複葉翼では迎え角2deg, Licher型複
葉翼では迎え角1.5deg)ではLicher型複葉翼はBusemann複葉翼と比べて6.1counts
(lcount-1.Oe-04)のCd低減がなされていると同時に,下翼から生じる衝撃波も小さいことに
なる.さらに,設計した複葉翼も同様にC′-0.115付近では, Busemann複葉翼と比べて
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11･6countsのCd低減が実現されていると同時に迎え角は約1degである.
設計した複葉翼は必要な揚力を持つ近辺で10counts以上の抵抗低減を実現しているだ
けでなく,下翼の下面から生じる衝撃波も低減できていることとなる･ Fig･ 4･12に迎え角2deg
のBusema-複葉翼,迎え角legの,設計した複葉翼(共にC′ …0.115)の圧力可視化図を
示す･低抵抗を実現していると同時に,下部-の衝撃波も抑えられていることが確認できる.
Table 4･1よりわかるとおり,設計した複葉翼はどの迎え角をとっても,同揚力を持つ
Busemann複葉翼と比べてその迎え角が1deg ,I),さくなっていると同時に, Busemam複葉翼
よりも翼厚比は大きい･さらにはLicher型複葉翼よりも,揚力による造波抵抗低減効果を高
く実現できている･よって,必要な揚力(0.1<C′<0.2)では,設計した複葉翼はBusemam
複葉翼比べて, cdは12countsから35countsもの低減が達成されている(Table 4.1).なお,
本論文では非粘性解析による考察を主に行っているが,レイノルズ数32milli｡nとしたときの,
粘性流体計算による空力係数は対称断面において, Busemam複葉翼(A･0.A-Odeg)で
cdp=0･00185, Cd/ =0･00777･設計した複葉翼(A･0･A-ldeg)でC/ -0･1158, C中-0･00479,
Cq =0･00794となっている.
Fig･ 4･5 Design cycle
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Fig･ 4･9 Section airfoil geometry of Designed biplane configuration
(∫/C-0.102)
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Fig･ 4･ 10 Pressure contourmap of Designed biplane at仏-1.7 (α -1.Odeg)
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Fig･ 4･ 1 I Wave drag polar diagrams of Designed biplane
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(a) Busemann biplane, (/C -0.10 (A.0.A-2deg), Cl-0.1146, Cd -0.00647, L/D-17.72
(b) Designed biplane, I/C -0･102 (A･0.A-ldeg), C/-0.1154, Cd-0.00531, L/D-21.72
Fig･ 4･ 12 Pressure maps or Busemam biplane (A.0.A-2deg)
and Designed biplane (A.0.A-ldeg)
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Table 4･ 1 The aerodynamic performanceinEuler simulations
A.0.A 【deg.】 ?0.00.51.01.52.02.53.03.5 
CJ O･0000　0･0284　0･0571 0.0858　0.1146　0.1435　0.1727　0.2021
Busem Cd O･00218　0･00245　0･00325　0.00458　0.00647　0.00891 0.01192　0.01551
ann L/
上)
0･00　1 1.61　17.59　18.72　17.72　16.1 1  14.49　13.03
Cl o･oooo o･0257　0.0515　0.0773　0.1031 0.1290　0.1550　0.1810
Diamo Cd 0.02891 0.02914　0.02983　0.03100　0.03264　0.03475　0.03734　0.04041
nd L/
D
0･00　　0.88　　1.73　　2.49　　3.16　　3.71･　4.15　　4.48
Lither
C/ 0･0231　0･0521　0.0812　0.1102　0.1394　0.1687　0.1982　0.2279
Cd Ol00345　0･00370　0･00449　0.00586　0.00780　0.01031 0.01346　0.01725
6･71　14.10　18.06　18.80　17.88　16.36　14.73　13.21
C1 010580　0･0867　0･1154　0.1442　0.1730　0.2018　0.2307　0.2598
Design Cd 0.00336　0.00414　0.00531 0.00701 0.00925　0.01202　0.01534　0.0192
ed L/
D
16.38　　20.93　　21.72　　20.55　18.70　16.79　15.04　13.51
C/　o･oooo o･0254　0.0508　0.0762　0.1016　0.1270　0.1523　0.1777
Cd O･00000　0･00022　0.00089　0.00199　0.00355　0.00554　0.00798　0.01086
114.59　57.30　　38.20　　28.65　　22.92　19.10　16.37
参考文献:
ll] Moeckel, W･ E･, "Theoretical Aerodynamic Coefficients of Two-dimensional Supersonic
Biplanes," NACA TN 13 16, 1947.
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第5章
二枚翼の空力設計
5-1はじめに
本章においてBusemann複葉翼を用い'た翼の評価を行う. 3次元計算は全てEuler計算
で行った.先ず始めに, 2次元断面をそのまま横に並べて翼端を形成しただけの平面形が
長方形翼の解析を行った.これを5-2節に示す.この結果,翼端にて衝撃波の擾乱の後方
伝播による抵抗増加が見られたため,抵抗増加をできるだけ防ぐ形状の提案をした.その
形状と形状の計算結果を5-3, 5-4節で述べる.
512長方形翼の解析
Fig. 5.1に長方形翼Busemam複葉翼の3面図と空間格子を示す.尚,この長方形翼
Busemam複葉翼を基本形状と名付ける.先ず迎角α-ooにおける計算結果を示す. Fig.
5.2に擬似二次元計算の翼表面のCp分布と翼のスパン長50, 90%断面のCp分布の比較を
示す. Fig. 5.3に翼表面のCp分布を示す. Fig. 5.4にスパン方向に各断面での抵抗係数cd
を算出したCd分布を示す.
root
▼l
J rl.I:-Ll:.:I
転義塞..JI-- - --i:-一:　_予∴　工
:_ti
semi-span letLgth/C=2.0
a)3面図
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pL .Ⅷ曲■汀ゝト':.‥L-. I -
_ ▲∴∴ ､.,_Jt■一触･･_　L.._..
I/C=0. 5054
､､一､ ､
､一＼
b)基本形状の空間格子
Fig. 5.1基本形状の3面図と空間格子
ー0. 1
18.05
0
0.05
0.1
♂0.15
0.2
0.25
0.3
0.35
l
[　｣　　二プ
■■■■ -　　　　　　　　　　　　　｢
.〟. 1　　　　0. 1　　　　0.3　　　　　0.5
X/C
0.7　　　　　0.9　　　　1.1
Fig. 5.2 2次元計算と3次元計算の翼表面Cp分布の比較
l o`400
▲_0.158
.I-　-JrTr･~ー
Fig. 5.3基本形状の翼表面Cp分布
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0　　　　　　0.5　　　　　1　　　　　1.5
y/C (spn direction)
2　　　　　　2.5
Fig. 5.4スパン方向各断面のCd分布
Fig. 5.1に示したような空間格子を生成することで擬似2次元計算と比較しても妥当な結
果が得られる格子になることが確かめられた.その結果Fig. 5.4に示しされたように2次元性
が維持されることが確かめられた.しかしながら同時に, Fig. 5.2における90%スパン長での
断面Cp分布が2次元性を維持できなくなっていたように, Fig. 5.3で翼端からのマッハコー
ンの領域で圧力分布に変化が起きてしまうことが確かめられた.これは翼端ではマッハコー
ンが形成され,マッハコーン内で衝撃波の干渉が起きないことで, Fig. 5.4に示すように大き
な抵抗となる.そのため,基本形状の翼の抵抗係数はCD-0.0044と大きな値となった.
以上の結果から,
a)マッハコーンに入ってしまう翼の領域を減らす.
b)複葉翼の内側(翼間)にはマッハコーンが発生しないようにする.
という二つの考え方で抵抗低減が図れると考えられる. A)に対してテ-パ翼と名付ける形
状を提案する.また, B)に対してはウイングレット翼と名付ける形状を提案する.以下の5-3,
5-4節にそれぞれ計算した結果を示す.
参考までに基本形状で迎角を振った時のCD-CL曲線をFig. 5.5に示す.この時,古典理
論における揚力に依存する誘導抵抗計算式が超音速複葉翼に当てはまるか検証した.古
典理論式を(5.1)式に,誘導抵抗算出式を(5.2)に示す1.また,用いた記号の解説を
Table 5.1に示す.一般的な翼ではe-0.7-0.8のとき,古典理論は成り立つ.
CD -CD. +CD, +AcDm
cD･ -lcL2(芸)(.･q),n - K･CL2(1･q),AR
e
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Table 5.1古典理論式に用いた記号
記号 冖ﾈ????
CD ??(ﾅy???Rの総和 
CDO 佝?9.?(ﾅy???C抵抗など 
CDi 冰Y;??(ﾅy??g力による抵抗 ′ 
dCDm ?)Fy.?(ﾅy??ﾕ撃波による抵抗 
e 微7v?Hﾏ越hﾅy??-0.7-0.8の範囲で任意の値 
K' 冰Y;??(ﾅy??'-1/e 
S 凅9lｩ??
b ???9+r?
q 兒?Ix9?*ｸ*?ｸ+R?1+q)%1.5 
7El ?韵ﾉzb?
AR ?????yNB?R-S/(2b2)※複葉翼の場合 
その結果誘導抵抗係数cDiの値をeに任意の値を入れて当てはめてみるものの,それ程
良い結果は得られなかった.今後,更なる詳細な抵抗計算を行う必要がある.参考までに
e≒0･704の時の非粘性抵抗の総和CDとCDiとその値の差つまり造波抵抗(CDO+AC,m)を
Fig. 5.5に同時に示しておく.
I/ --　　=喜: --
0　　0.005　　0.0 1　0.0 15　　0.02　　0.025　　0.03　　0.035
CD
Fig. 5.5基本形状のCD-CL曲線
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5-3テ-パ翼形状の解析
5-2節での結果より, a)マッハコーンに入ってしまう翼の領域を減らすことができる翼形状
の提案をする.形状の定義の仕方は以下の3点である.
1.翼の参照面積一定(S-2.0),スパン長一定(b-2)
2.断面形状はBusemann複葉翼
3.翼端コード長ctipと翼根コード長C.00tの比で平面形を決定
4. 1, 2, 3を満たす形状において各断面で干渉が最適になる翼間に設定
提案した形状であるテ-パ翼の形状をFig. 5.6に示す.その計算結果をFig. 5.7に示す.
-@)流れ方向
root
r... ti事二
Case 1 : Ctip/C,0.t=0
Case2 : Cti/C,..I-0･2/1 ･8
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↓Case3:CtipJC,Dot-0･4Jt･6Case4:Cti/C,ootIO.6[1.4
nj
Case5:CtiJCroot-0.8Jt.2Fig.5.6叫-ヽ1.雑Q)譲葉
-　泥r)　1
轟や+
Case 1 : CtiJC...t=0
ノ■
◆　⑩>
Case2 : CtiJC,0.t=0･2/ 1 ･8
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～　　'､
9'tル●0-lCn'〇Pp〇 : EaSt2〇
.甘･FTg
′◆　◆ .
Case5 : Clip/C.00t-0･8/1 ･2
Fig･ 5･7翼表面のCp分布とスパン長b-1の断面Cp分布
Fig. 5.7に示したような翼表面分布に対して求められた,スパン方向各断面でのCd分布を
Fig. 5.8に示す.更に翼の抵抗係数cDを求めてFig. 5.9に示す.
Case 1 Case2
Case3　　　　　　　　　Case4
Case5　　　　- -. BaseliJIe Sbpe
0　　　　　　　0.5　　　　　　　1　　　　　　1.5　　　　　　　2
y/C (spn direction)
a) Large scale
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一.㌔,_ _二∴∴∴
0　　　　　　0.5　　　　　1　　　　1.5　　　　　　2
y/C (Spn diItCtion)
b) Small scale
Fig･ 5･8テ-パ翼のスパン方向各断面抵抗係数cd
0.012
0.01
0.008
♂ 0.006
0.004
0.002
0
0　　　　0.2　　　　0.4　　　　0.6
cd I/C,oof
0.8　　　　　1
Fig･ 5･9テーパー比(CtiJC,0.I)に対する抵抗係数cDの比較
Fig･ 5･8より翼端を小さくしていくほど翼端での抵抗係数cdは低減されていくことは確かめら
れた･しかしながら,翼端を小さくしつつ衝撃波の干渉の関係を維持するためにはキンクを
つけて翼間を狭くしていく必要があった.そのため,キンクの角度が大きくなるほど翼根付近
で干渉が上手くいかなくなり,抵抗の増加を招くことが分かった.更にキンクの角度によって
は翼端での抵抗低減以上に大幅な抵抗増加になっていた･そのため, Fig. 5.9のような抵
抗係数cDとCti/ C.t沖tの関係が得られた･現在のような形状定義においてはCt./ C.00戸0.25
～0.4の間に最も良い形状存在することが分かる.
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5-4ウイングレット翼形状の解析
次に5-2節での結果より, b)複葉翼の内側(翼間)にはマッハコーンが発生しないように
する翼形状の提案をする.形状は基本形状の翼端に,今回はほぼ厚みt-0の板を取り付け
ただけのシンプルな形である.提案した形状であるウイングレット翼の形状をFig. 5.10に示
す.その計算結果をFig. 5.11に示す.
tip ro ot
轡　　離　/
pl軒.';I
Fig. 5.10ウイングレット翼の形状
◆　　◆
Fig･ 5･11翼表面のCp分布とスパン長b-1.8の断面Cp分布
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Fig･ 5･11に示したような翼表面分布に対して求められた,スパン方向各断面でのCd分布を
Fig. 5.12に示す.
0.014
0.012
0.01
0.008
0.006
0.004
0.002
0
0　　　　　0･5　　　　　1　　　　1.5　　　　　2　　　　　2.5
y/C (spn diTYCtion)
Fig･ 5･12ウイングレット翼のスパン方向各断面抵抗係数cd
Fig･ 5･12よりウイングレット翼の各断面抵抗係数cdが翼根から翼端まで常に一定の値を取
っていることから,ウイングレット翼の翼閣内では2次元性が維持されていることが確かめら
れた･この時,ウイングレット翼の翼全体の抵抗係数C｡はC｡-0.0024になった.これにより
翼端に板を取り付けることで翼閣内にマッハコーンを発生させないことができ,翼端での抵
抗を増加させないことが確かめられた.しかしながら,本計算はEuler計算であるので板を付
けたことによる翼面積増加に伴う,摩擦抵抗の増加を考慮していない.実際には摩擦抵抗
まで考慮しなくては十分とはいえないので,今後N-S計算で評価する必要になるであろう.
また･今回用いたウイングレット翼の形状は構造的に非常に弱いため,構造も考慮した形状
を考えていく必要がある.
参考文献:
ll】 Darrol, Stinton, The Design of the Aeroplane, BSP, 1983, pp.154-158.
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第6章
衝撃波を相殺する複葉型超音速翼の実験的研究
6-1はじめに
コンコルドの引退以降,超音速旅客機を実現させるためには,離着陸時の騒音
低減や推進系の燃費効率の増加だけでなく,超音速巡航中のソニックブームの
低減が必要不可欠である.特に翼によって生じるソニックブームを低減するために,
楠瀬らによってBusemann型複葉翼を応用することが提案され,その理論的考察
1~3とCFDを用いた空力特性に関する研究が進められている.その基本原理に関
する理論的考察, 2次元および3次元形状,胴体形状に関する非粘性計算4~7,
さらには逆問題設計8~11など, CFDを応用した研究が進められている.
本章では,超音速複葉翼機の想定飛行マッハ数範囲を網羅すべく,設計マッ
ハ数においては,東北大学流体科学研究所所有の吸込み式超音速風洞,遷音
速域および超音速域については,宇宙航空研究開発機構宇宙科学研究本部
(ISAS/JAXA)の高速気流総合試験設備,離着陸付近の低速域については,東
北大学流体科学研究所低乱熱伝達風洞試験設備を用いて,流れの可視化実
験ならびに複葉翼の空力特性実験を想定飛行マッハ数範囲において実施した.
設計マッハ数におけるBusemann型複葉翼の衝撃波干渉や相殺を実証し,複葉
翼周りの基本的な流れ特性を全速度域について調べ,今後の実験の方向性およ
びCFD計算との比較検討に資する知見を得ることができた.
612設計マッハ数超音速風洞実験の概要
東北大学流体科学研究所所有の設計マッハ数1.7の吸込み式超音速風洞
(測定部60mmx60mm, Fig.6.1)を用いて,衝撃波干渉ならびに減衰を目的にし
たBusemann型複葉翼を用いて,複葉型翼模型周りの流れ特性に関する実験を
実施した.
理論的にはKantrowitz条件を満足しない複葉翼の寸法である.よって,不始
動状態を回避するための風洞作動手順を確立し,のみ込みマッハ数以上のマッ
ハ数からの作動を確認し, Fig. 6.2に示すように衝撃波干渉･減衰をシュリーレン
法によって可視化することができた.さらに,不始動状態-遷移したとき,シュリー
レン写真と複葉型翼模型下流のピト-圧測定値を比べると, Fig. 6.3に示すように
翼前縁に形成された強い衝撃波による全圧損失を捉えることができた.
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6-3超音速･遷音速風洞実験の概要
宇宙航空研究開発機構宇宙科学研究本部(ISAS/JAXA)の高速気流総合
試験設備の超音速･遷音速風洞(測定部600mmx600mm)を用いて,ソニック
ブーム低減を目的としたBusemann型複葉翼周りの流れ特性および空力特性に
関する風洞実験を実施した.
設計マッハ数1.7だけでなく,超音速風洞においてはマッハ数1.5-2.3まで,遷
音速風洞においてはマッハ数0.3-1.4までと広範囲の飛行マッハ数域の風洞実
験を実施することができた.複葉翼間および複葉翼周りの流れの二次元性を確保
するために, Fig. 6.4に示す複葉翼模型を用いて,シュリーレン法による流れ場の
可視化ならびにひずみゲージによる空力測定を実施した.その実験結果とNS方
程式およびSA乱流モデルを用いたCFD計算結果を合わせて, Fig. 6.5 (マッハ
数1･7と1.3)およびFig.6.6(マッハ数1.9と1.0)に示す. Fig.6.5およびFig.6.6
に示すように,理論的解析やcFD計算によって提示されてきた複葉翼間の衝撃
波干渉および相殺を実験的に確認することができ,非設計マッハ数における衝撃
波発生や干渉などによる流れ場の変化についても捉えることができた.
ただし,翼端から発生するマッハ波の翼面上での干渉を回避するために翼幅は
翼弦長の1.5倍以上必要であるが,本実験は始動荷重に影響する翼面積を小さ
くするために翼弦長の0.75倍の模型を用いた.本実験模型ではKantrowitz条件
を満足しないため,不始動状態-と陥ることが予想された.ところが,本実験の模
型でも衝撃波干渉および相殺を実現できたのは,複葉翼間の衝撃波発生による
高圧部から複葉翼外部(主流静圧の低圧部) -流れ出す(スピルアウトする)
ことで,複葉翼間における不始動状態を回避したことを明らかにすることができた.
なお,迎角の変化による揚力特性の向上は捉えることができたが,圧縮ひずみに
よる抗力特性は模型強度を優先したため,捉えることができなかった.力計測手
法の確立は,今後の課題である.
6･4低速風洞実験の概要
東北大学流体科学研究所所有の低乱熱伝達風洞試験設備において(測定
部対辺　810mmx810mm)を用いて,ソニックブーム低減を目的としたBusemann
型複葉翼周りの低速域における流れ特性および空力特性(揚力,抗力,ピッチ
ングモーメント)を捉えるために, Fig. 6.7に示す二次元模型を用いて風洞実験を
実施した.この二次元模型は,設計マッハ数において衝撃波干渉･相殺を生じる
形状である.また,これらの実験結果と比較するために, 2次元NS方程式とSA乱
流モデルによるCFD計算を実施した.
Fig. 6.8とFig. 6.9に風洞実験で得られた揚力係数cLおよび揚抗比L/Dの
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分布を示す.なお,記号は模型形状(模型材質を木製および真鉄製)と翼端板
形状(楕円形および矩形)を変えた場合を示し･試験条件として主流流速を
10-30m/S,迎角は-20-45度まで変化させた･ Fig･ 6･8が示すように･模型形態
や主流流速が変化しても揚力特性は変化せず･迎角22度付近での失速特性を
捉え, Fig. 6･9に示すように揚抗比の最大値は迎角8度付近に存在していること
を明らかにした.            /
Fig. 6･10にはCFD計算によって得られた主流流速を10-Son/Sに変化させた
ときの,迎角15度のときの圧力係数分布を示す･複葉翼上翼の翼面上における
剥離が可視化され, Fig･ 6･11に示すように高迎角時の揚力係数の増加を引き起
こす複葉翼回りの圧力分布を明らかにしている･実験結果とCFD計算結果を定
量的に比較するために,主流流速は20m/SのときのCFD計算結果によって得ら
れた揚力係数分布をFig･ 6･11に示す･両者の揚力特性に有意差が生じており,
その差は高迎角時に顕著である･これは全面乱流と仮定してCFD計算を実施し
ているため,より大きく揚力が見積もられていることが明らかになり･ Fig･ 6･10に示
した圧力分布が示す流れの剥離は過大評価していると考えられる･一方,実験側
に有意差が現れる原因としては,翼端板および風洞境界層排除板に沿って生じ
る境界層の影響による流れの三次元性などの影響が考えられる･
さらに, CFD計算結果と実験結果との相違を明らかにするために, CFD計算
(流速20m/S)によって得られた速度ベクトル線図をFig･6･12に･煙法を用いた複
葉翼周りの流れの可視化結果(流速2m/S)をFig･6･13に示して比較した･両者
ともに,複葉翼の上面翼で生じた剥離を捉え,その効果により揚力増加に影響し
ていることを明らかにした･しかし, Fig･ 6･8に示されたように風洞実験で得られた
揚力特性は,主流流速による有意差を生じないことから･主流流速2m/Sと20m/S
は,流れ特性はほぼ相似と考えられる･
6_5研究成果のまとめと今後の課題
ソニックブーム低減を目的とした超音速複葉翼理論の理論的解析やCFD計算
によって示されていた複葉翼間の衝撃波干渉および相殺を本研究によって実験
的に確認することができた･また･低速度域における空力特性および流れ特性を
捉えることで,今後CFD計算を中心とした最適化計算を実施するための基礎的な
データを取得でき,両者に生じる有意差を解消し,より精度の高い空力特性の予
測を可能にする基礎が構築できた･
これらの結果を元にして,パラメトリックスタディ可能な数値計算と風洞実験の両
者が,相互補完あるいは融合を図ることで,より広範囲にわたって,より精度の高
い設計を可能にすることが大いに期待される･また,非設計マッハ数域においても･
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ソニックブーム低減や十分な空力性能などの多目的関数を満足させることのでき
る大域的な解探索を実行するために必要なデータが取得でき,超音速複葉翼機
の概念設計が可能になると期待される.
さらに･高揚力装置を設けた複葉翼の低速時の空力特性やより実現性の高い
3次元翼や胴体形状を考慮した機体周りの空力特性などの風洞実験を実施して,
全速度域においてより現実味のある空力性能を有する複葉翼形状の最適解探
索-と展開することが期待できる.　′
Fig･ 6･1吸込み式超音速風洞試験設備図
Fig･ 6･2始動･不始動状態における複葉翼周りのシュリーレン画像
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Fig. 6･4測定部に取り付けた二次元複葉翼模型
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Cp Protilo tM=1.7)
(CFD, NS, SA･modef)
Cp Protilo (M=1.3)
(CFD, NS, SA･mod叫
Fig･ 6･5シュリーレン写真(風洞実験)とCFD計算(NS方程式, sA乱流モデル)
の圧力係数分布の比較(マッハ数1.7と1.3)
Cp Pro何○ (M王1.9)
tCFD, NS, SA･mod叫
Fig･ 6･6シュリーレン写真(風洞実験)とCFD計算(NS方程式, sA乱流モデル)
の圧力係数分布の比較(マッハ数1.9と1.0)
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Fig. 6･7低乱熱伝達風洞測定部に取り付けた二次元複葉翼模型
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Fig･ 6･10迎角15度のときの圧力係数cp分布(左から流速:10-30m/S)
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Fig･ 6･11迎角変化に対する揚力係数分布のCFD計算と実験結果の比較
(流速:20m/S)
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Fig. 6.12 CFD計算による速度ベクトル図　Fig. 6.13　煙法による流線の可視
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第7章
ソニックブーム軽減を目的とした
超音速自由飛行実験
7-1自由飛行実験
実験では複葉翼の飛行試験を目的とし,その予備試験として,軸対称物体を飛ばし,圧
力波形であるN波の観測を行った1･ 2.自由飛行実験は風洞実験と違い擾乱が少なく,また
支柱等により飛行体周りの流れ場を乱すことなく計測が可能である.特にソニックブームのN
波を直接的に測定出来る点で,有用な実験方法である.
7-2実験装置
実験は無隔膜ガス銃を用いた自由飛行試験による近傍場の圧力波形の観測を行った･
弾道飛行装置の概略をFig. 7.1に示す.飛行体は駆動高圧室に充填された-リウムガスに
ょり加速される.駆動部には運転効率や再現性を高めるために無隔膜システムを採用した･
このガス銃の大きな特徴は飛行体前方のブラスト波と駆動気体を除去出来る排気部で,
2.75mにわたり440個の排気孔(直径6.8mm)を持つ.飛行体はサボを用いて加速され,刺
定部手前で分離する.
Fig. 7. 1 Facility oveⅣiew
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7-3飛行体可視化とN波計測
Fig･ 7･2に示す軸対称物体を超音速自由飛行させ,シュリーレン光学系で可視化した.
飛行体より伝播するN波は試験部内の様々な部分と干渉するのを防ぐため,
600mmx700mmの平板の中央に設置した圧力変換器を用いて計測する.飛行体軌道から
335mm離れた地点のN波を計測することとなる.飛行体可視化写真をFig. 7.3,このとき得
られたN波波形をFig･ 7･4に示す.飛行マッハ数他,-1.86で,試験部圧力p0-45kPaのと
きのものである･サボ分離, N波計測技術を確立したので,今後はCFDで得られているソニ
ックブーム軽減可能な,より複雑形状の飛行体を用いて自由飛行実験を行い,ブーム軽減
について実験的に検証していく.
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Fig･ 7･3 Visualization result (M0-1.86, P0-45kPa)
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付録(代表論文別刷)
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